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等离子体激励对火星条件下翼型气动特性影响
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摘　　　要：由于火星大气密度低、气压小，火星无人机翼型气动性能亟待进一步提高。采用

等离子体激励主动流动控制技术提高火星条件下的翼型升力、降低翼型阻力。在火星低雷诺数条件

下研究了等离子体激励的作用位置、激励功率及来流攻角对翼型升力和阻力的影响。结果表明：等

离子体激励在下表面尾缘区域增升，最大增升率为 37%；在下表面前缘区域减阻，最大减阻率为

8%；激励功率越大，来流攻角越小，翼型升阻比提升越明显。等离子体激励诱导压力波，在激励的

上、下游分别形成增压区和减压区，导致翼型表面形成增压面和减压面。当激励位置靠近尾缘，增

压面扩大，翼型上、下表面压差增大，从而实现增升；当激励位置靠近前缘，减压面扩大，翼型压

差阻力降低，从而实现减阻。
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无人机可以有效提高火星探索效率，弥补火星

车的不足[1]。然而，火星大气密度极低，约为地球大

气密度的 1/70，且火星气压仅为地球标准气压的 1%[2]。

稀薄的大气环境使得火星无人机翼型在高转速、低

雷诺数条件下工作。例如，美国“机智号”火星无

人机 [3] 翼型转速约为 2 500 r/min，最大雷诺数约为

2.4×104。在相同转速条件下，火星无人机翼型产生

的升力仅为地球大气环境中的 1% 左右。火星无人

机翼型升力具有很大的提升空间，亟待采用流动控

制技术增强火星无人机翼型气动性能。

为提升飞行器的气动特性，国内外学者针对流

动控制技术开展了广泛研究。流动控制技术主要

分为被动流动控制和主动流动控制[4]。被动流动控

制方式包括襟翼系统[5]、鼓包构型[6] 和涡流发生器[7]

等。这些方法一般是通过改变外表特征实现流动

控制，只能针对特定流场环境，灵活性不足。主动

流动控制方法包括抽吸 [8]、吹除 [9]、合成射流 [10] 和

等离子体激励[11] 等。其中，发展最迅速的是合成射

流和等离子体激励主动流动控制技术。合成射流

流动控制环境适应性不足、能量效率不高[12]。等离

子体激励主动流动控制技术具有结构简单、响应迅

速、无活动部件等优点[13]。

针对火星环境下的流动控制，国内外学者进行

了一定研究。陆政旭等  [14] 采用局部振动的流动控

制方法，抑制了火星翼型的层流分离，提高了火星

翼型的升阻比。Tabuchi等  [15] 研究了磁流体流动控

制对火星直接入轨和轨道入轨的影响。Takagaki等 [16]

通过实验评估了火星环境下的等离子体激励流动

控制的可行性。

等离子体激励主要通过气体放电产生压力、温

度、物性变化，从而对气流施加可控扰动 [17]。等离

子体激励方式包括介质阻挡放电 [18]、火花放电 [19]

和电弧放电[20] 等。其中，电弧放电等离子体通过表

面电弧放电产生局部能量沉积，对流场形成温度、
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压力扰动，能量转化效率为 5%～10%，具有激励强

度大、激励频带宽的显著优势[21]。

在火星环境下进行等离子体放电，与地球有一

定差异。地球大气的主要成分为 78% 的 N2 和

21% 的 O2。火星大气的主要成分是 CO2，约占总量

的 96%[22]。火星大气中存在许多活跃的带电粒子，

大气电导率比地球高 2个数量级，使得等离子体放

电更易于发生 [23]。并且，低温、低压的火星环境也

有利于等离子体放电 [24]，更适合采用等离子体激励

开展翼型流动控制。

本文采用计算流体力学方法，研究火星条件下

电弧放电等离子体激励对翼型气动特性的影响。

分析了激励位置、激励功率及来流攻角对翼型升

力、阻力的作用效果。探究了低雷诺数下等离子体

激励增升减阻的作用机理。 

1　数值方法

为验证连续介质假设对火星稀薄大气的适用

性，采用克努森数 Kn 进行分析。根据文献 [25]给
出的克努森数计算方法，可计算出火星大气在 223 K
时，气体流动的克努森数 Kn = 8.75×10−9 < 0.01，属
于连续介质的范围。

基于唯象学描述方法，不关注放电的具体过程

和所涉及的化学反应，将等离子体激励简化为局部

区域的能量注入，激励区域简化为矩形 [26]。通过在

能量方程中添加能量源项的方式模拟等离子体激

励对流场的影响。采用可压缩 N-S方程描述气体

流动，如式 (1)～(4)所示。

∂ρ

∂t
+∇ (ρu) = 0 （1）

∂(ρu)
∂t
+∇(ρuu) = ∇σ− ∂p

∂x
（2）

∂(ρv)
∂t
+∇(ρvu) = ∇σ− ∂p

∂y
（3）

∂(ρe)
∂t
+∇

[
(ρe+ p)u

]
= ∇(uσ)+∇(κ∇T )+Q （4）

式中：ρ 为气体密度；u为速度矢量；u 和 v 为速度矢

量 u在 x 和 y 方向的分量；σ 为黏性应力张量；p 为

气体静压；T 为气体静温；κ 为热传导系数；Q 为电

弧放电产生焦耳热的功率密度。

σ 表达式为

σ = µ
[
∇u+ (∇u)T

]
− 2

3
(∇u)I （5）

式中：μ 为动力黏度；I为单位矩阵。

Q 表达式为

Q = Q0G (x/L,y/L)S (t/τe) （6）

式中：Q0 为热能注入的幅值；G(x/L,y/L)为热能的空

间分布函数；L 为特征长度；S(t/τe)为热能的时间分

布函数，电弧放电达到稳定状态，则 S(t/τe)=1
[27]。

本文所述的雷诺数为基于翼型弦长的参考雷

诺数。计算为非定常计算，时间步长为 10−6 s，并采

用形成稳定流场后再施加激励的计算方法。采用

的等离子体激励为持续激励，激励区域尺寸为 4 mm×

0.5 mm。在模拟可压缩气体流动时，采用密度基隐

式算法。气体密度由理想气体模型给出。动力黏

度采用 Sutherland公式。通量项采用 Roe格式进行

离散。动量、湍能耗散率和湍流动能均采用二阶迎

风格式。湍流模型采用 SST k-ω 模型。计算网格采

用三角形单元和矩形单元进行划分。在翼型表面

附近生成矩形网格，第一层网格高度为 7.8×10−2 mm，

逐层增长率为 1.2，y+≤1。以 3种网格划分方案进

行网格无关性验证。 

2　模型验证

本文选取文献 [28]中雷诺数 Re = 2×104 的实验

数据进行模型验证。计算模型如图 1所示。翼型

弦长 c 为 100 mm，弦高比为 0.06。在火星环境下，

取来流速度为 132.44 m/s，静压为 727.87 Pa，环境温

度为 223 K。经计算雷诺数为 2×104。翼型壁面条

件采用无滑移边界。自由来流边界为压力远场，与

翼型的距离为 500c。
在攻角 α = 5°和 Re = 2×104 条件下进行网格无

关性验证，验证结果见表 1所列。从表 1可以看

出，网格Ⅱ的升力系数 Cl 和阻力系数 Cd 接近精细
 

O Q

P

c

0.3c
O'

x

h=0.06c

R=500c

α

图 1    模型示意图

Fig. 1    Schematic diagram of model
 

表 1    网格无关性

Table 1    Mesh independence

编号 网格数 Cl Cd y+

Ⅰ 50 107 0.671 9 0.048 7 ≤1

Ⅱ 105 669 0.673 0 0.049 5 ≤1

Ⅲ 233 701 0.673 1 0.050 1 ≤1
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化网格Ⅲ。故本文最终采用网格Ⅱ进行计算。

翼型升力系数和阻力系数的实验数据与数值

仿真结果如图 2所示。从图 2可以看出，在 0°～
8°攻角范围内，仿真结果与实验数据基本吻合。

 
 

实验 仿真

0 2 4 6 8 10 12

α/(°)

C
l

(a) 升力系数

0 2 4 6 8 10 12

α/(°)

C
d

(b) 阻力系数

0.01

0.04

0.07

0.10

0.13

0.16

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

1.2

图 2    仿真数据和实验数据的比较

Fig. 2    Comparison between simulated data and experiment data
 
 

3　结果与分析
 

3.1　激励位置的影响

前期研究表明，在翼型上表面施加等离子体激

x̄

励无法实现增升减阻[29]。因此，在翼型下表面 0.1c～
0.9c 等间距的 9个位置施加等离子体激励。记激励

位置 = x/c。激励功率为 2 000 W。当来流攻角为

5°时，激励位置对翼型升阻特性的影响如图 3所示。
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图 3    不同激励位置的翼型气动特性

Fig. 3    Aerodynamic characteristics of airfoil with different excitation positions
 

由图 3(a)可知，等离子体激励在翼型前缘使

升力减小，在翼型尾缘使升力增大。最佳增升激

励位置位于 0.9c 处，最大增升率为 37%。因此，在

翼型尾缘附近施加等离子体激励有利于提高翼型

升力。

由图 3(b)可知，等离子体激励在翼型前缘使阻

力减小，在翼型尾缘使阻力增大。最佳减阻激励位

置位于 0.1c 处，最大减阻率为 8%。因此，在翼型前

缘附近施加激励有利于降低翼型阻力。

由图 3(c)可知，等离子体激励在翼型前缘使升

阻比降低，在翼型尾缘使升阻比增大。激励位置位

于 0.9c 时，翼型升阻比提升最大，升阻比最大提升

率为 13%。

通过以上分析可得，等离子体激励在翼型前缘

附近起到减升、减阻效果，在翼型尾缘附近起到增

升、增阻效果。 

3.2　激励功率及攻角的影响

x̄取激励位置 = 0.9，改变激励输入功率和来流

攻角，得到翼型升阻特性的变化如图 4所示。由

图 4(a)可知，激励功率越大，对翼型升力的提升越

大。随着来流攻角的增大，等离子体激励对升力的

提升效果逐渐降低。由图 4(b)可知，激励功率越

大，对翼型阻力的增加越大。来流攻角越大，等离

子体激励对翼型阻力的增加越显著。由图 4(c)可
知，在 0°～6°攻角范围内，激励功率越大，翼型升阻

比越高。在 6°～10°攻角范围内，激励功率越大，翼

型升阻比越低。通过以上分析可得，激励功率越

大，来流攻角越小，等离子体的激励效果越好。 

3.3　增升减阻机理

x̄ x̄ x̄

选取激励功率为 2 000 W，来流攻角为 5°的工

况进行增升减阻机理分析。无激励的工况记为

P0。对激励位置 = 0.1、 = 0.5和 = 0.9分别施加激
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励，记为 P1、P2 和 P3。将翼型表面分为 3个区域：

上表面 OPQ；下表面激励位置上游 OO′；下表面激

励位置下游 O′Q，如图 1所示。

3种工况下翼型的表面压力系数 Cp 如图 5所

示。在激励作用下 ，翼型上表面 OPQ 的压力减

小，形成第 1减压面。下表面激励上游区域 OO′
的压力增大，形成增压面；激励下游区域 O′Q 的压

力减小，形成第 2减压面。即翼型整个上表面为

第 1减压面，翼型下表面位于激励位置下游的部

分为第 2减压面。激励位置越靠近尾缘，增压面

越大，第 2减压面越小，翼型上、下表面的压差随

之增大。因此，等离子体激励在尾缘区域实现增

升效果。
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图 5    翼型表面压力分布

Fig. 5    Pressure distributions on surface of airfoil
 

等离子体激励的减阻效果同样受到增压面和

减压面的影响。以 9组不同激励位置下的翼型阻

力数据展开分析，如表 2所示。翼型阻力由压差阻

力和摩擦阻力构成。由表 2可得，激励位置越靠近

前缘，翼型压差阻力越小，摩擦阻力越大。

当激励位置靠近前缘时，第二减压面增大，翼

型压差阻力因此减小。翼型的摩擦阻力与表面切

应力 τ 有关，表面切应力表达式为

τ = µ
∂U
∂y

∣∣∣∣
y=0

（7）

∂U/ ∂y|y=0式中： 为近壁流向速度的法向梯度。

气体黏度系数随温度的升高而增大。P1、P2

和 P3 对翼型流场温度的影响如图 6所示。等离子

体激励能量的注入，引起激励下游温度的升高，形

成高温区。该区域内的气体黏度增大。

P2 工况下翼型下表面 5个位置的法向速度梯

度如图 7所示。激励区域的法向速度梯度增大，激

励上游和激励下游高温区的法向速度梯度降低。

等离子体激励对高温区气体黏度和法向速度

梯度的作用是相反的。3种工况下翼型下表面的壁

面摩擦系数 Cf 如图 8所示。在激励下游的高温区，

翼型壁面摩擦系数增大。这表明：气体黏度对摩擦

阻力的影响占主导，使得摩擦阻力增大。
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图 4    不同激励功率及攻角的翼型气动特性

Fig. 4    Aerodynamic characteristics with different excitation power and angle of attack
 

表 2    不同激励位置下的翼型阻力系数

Table 2    Drag coefficient with excitation positions

激励位置 压差阻力系数 摩擦阻力系数 总阻力系数

无激励 0.037 8 0.016 8 0.054 6

0.1c 0.019 8 0.030 4 0.050 2

0.2c 0.023 5 0.028 9 0.052 4

0.3c 0.027 0 0.027 8 0.054 8

0.4c 0.030 5 0.026 7 0.057 2

0.5c 0.034 1 0.025 4 0.059 5

0.6c 0.037 9 0.024 1 0.062 0

0.7c 0.041 7 0.022 4 0.064 1

0.8c 0.045 4 0.020 4 0.065 8

0.9c 0.048 6 0.017 4 0.066 0
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图 6    翼型流场温度分布

Fig. 6    Temperature distribution around airfoil flow field
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等离子体激励位置对翼型压差阻力和摩擦阻

力的影响是相反的。激励位置越靠近前缘，翼型阻

力越小。这表明：翼型阻力中的压差阻力占主导地

位。在前缘区域，等离子体激励可以通过降低压差

阻力达到减阻效果。 

3.4　等离子体全局影响

上述分析表明，翼型的增升减阻效果主要受到

等离子体激励在翼型表面形成的增压面和减压面

的影响。翼型表面的压力分布是等离子体激励全

局影响的结果。以 P3 工况为例，进一步探究等离

子体激励对翼型流场的全局影响。

激励启动瞬间，激励位置的压力迅速升高，诱

导出压力波。在火星条件下，压力波以 230 m/s的

速度向周围扩散，随后快速衰减，如图 9所示。

 
 

0.75 0.80 0.85

−x
0.90 0.95 1.00

p
/P

a

700

800

900

1 000

1 100

1 200

1 300

t=5 μs
t=10 μs
t=20 μs
t=30 μs
t=40 μs

图 9    压力波发展过程 (P3 工况)

Fig. 9    Pressure wave propagation for P3 case
 

等离子体激励诱导的压力波在流场中形成一

个启动涡 [30]，启动涡发展过程如图 10所示。当 t =

5 μs时，激励位置的压力显著升高，形成启动涡。

当 t = 30 μs时，压力波越过翼型尾缘，沿上表面向

上游发展，此时启动涡半径为 12 cm。随后压力波

持续传播，影响区域逐渐扩大，最终对翼型流场造

成全局扰动。
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图 10    启动涡发展过程 (P3 工况)

Fig. 10    Strat-up vortex development process for P3 case
 

当 t > 1 s后，压力波消散，全局扰动趋于稳定，

翼型周围流场形成稳定的增压区和减压区。用激

励后的压力分布减去激励前的压力分布得到流场

压力变化量的分布 Δp(x,y)，如图 11所示。

图 11中区域Ⅰ视为增压区，直径约为 10 m，最

大压升为 90 Pa。区域Ⅱ视为无影响区。区域Ⅲ视

为减压区，直径约为 8 m，最大压降为 60 Pa。在翼

型下表面，激励位置上游 OO′位于区域Ⅰ，压力增

大；上表面 OPQ 和下表面激励位置下游 O′Q 在区

域Ⅲ中，压力减小。由此可得，翼型表面的增压面

与减压面，是等离子体激励对翼型流场全局扰动的

结果。改变激励位置，增压区和减压区随之变化，
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图 7    翼型下表面法线方向的速度分布 (P2 工况)

Fig. 7    Velocity distribution along normal direction on lower

surface of airfoil (P2 case)
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图 8    翼型下表面壁面摩擦系数分布

Fig. 8    Skin friction coefficient distribution on lower

surface of airfoil
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从而实现翼型的增升、减阻。 

4　结　论

本文研究了等离子体激励在火星低雷诺数条

件下对翼型气动特性的影响及其作用机理。得到

如下结论：

1） 等离子体激励在下表面尾缘区域增升，最大

增升率为 37%；在下表面前缘区域减阻，最大减阻

率为 8%。

2) 等离子体激励诱导压力波，在翼型表面形成

1个增压面和 2个减压面。

3） 激励位置靠近下表面尾缘时，增压面扩大，

翼型上、下表面压差增大，翼型升力因此提升。

4） 激励位置靠近下表面前缘时，增压面减小，

第二减压面增大，导致压差阻力降低，翼型阻力因

此降低。
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Effect of plasma excitation on aerodynamic characteristics of airfoil in
Martian atmosphere

YANG Xianggang1，GAO Yongxin1，WANG Zhongming1，LI Yiwen2，YAO Cheng1，*

(1.   College of Civil Engineering，Hefei University of Technology，Hefei 230009，China；

2.   Science and Technology on Plasma Dynamics Laboratory，Air Force Engineering University，Xi’an 710038，China)

Abstract： The aerodynamic characteristics of the airfoil for the Martian unmanned aerial vehicles (UAVs) need
to be improved because of the low density and the low pressure in the Martian atmosphere. The active flow control
technology  with  plasma  excitation  was  used  to  enhance  the  airfoil  lift  and  reduce  the  airfoil  drag  in  the  Martian
atmosphere.  Effects  of  plasma excitation positions,  excitation power,  and angle of  attack on the lift  and drag of  the
airfoil were studied at a low Reynolds number on Mars. It is found that the plasma excitation increases the airfoil lift
in the region of the trailing edge of the lower surface with a maximum increase of 37% and reduces the airfoil drag in
the region of the leading edge of the lower surface with a maximum drag reduction of 8%. The lift-drag ratio of the
airfoil significantly raises when increasing the excitation power and decreasing the angle of attack. The pressure wave
induced  by  the  plasma  excitation  generates  a  pressurized  zone  and  a  depressurized  zone  in  the  upstream  and
downstream regions  of  the  excitation,  respectively.  Therefore,  pressurized and depressurized surfaces  appear  on the
airfoil.  When the excitation gets close to the trailing edge,  the pressurized surface enlarges,  which leads to a higher
pressure difference across the upper and lower surfaces of the airfoil and increases the airfoil lift. When the excitation
is located near the leading edge, the depressurized surface expands, which reduces the pressure difference of the airfoil
and decreases the airfoil drag.

Keywords： Martian UAV；low Reynolds number；plasma excitation；lift enhancement；drag reduction
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